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高超声速绕平板直立舵干扰气动热研究
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摘　要：　针对激波／边界层干扰引起的气动热问题，在中国科学院力学研究所ＪＦ１２复现高超声速飞行条
件激波风洞中开展了大尺寸平板／圆柱形直立舵干扰的气动热实验，热流测量采用Ｅ型同轴热电偶，同时开
展了相应工况的三维数值模拟．研究结果表明，舵体干扰区存在的流动分离再附现象导致热流分布存在双
峰结构，热流峰值出现在舵体前缘０．２倍舵体直径处，为无干扰时的１９倍；舵体前干扰区以马蹄涡形状向
后发展．
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　　在飞行器控制面的设计中，空气舵等凸起物
的存在会使得飞行器局部流场发生显著改变，尤
其是在高超声速条件下，它会引起局部流场中的
激波／边界层干扰、边界层分离与再附等复杂流场
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结构，导致飞行器局部压力、热载荷分布的变化，
从而影响到飞行器热结构的设计；另外，高超声
速流动中激波／边界层干扰作用的准确预测也是高
超声速空气动力学亟待解决的难题之一，因此受
到学者广泛关注．
激波／边 界 层 干 扰 现 象 最 早 由 Ｆｅｒｒｉ［１］于
１９３９年发现，其在超音速风洞中观察到了激波／
边界层干扰引起的边界层分离，此后很多学者针
对这一现象开展了相关的试验研究，如 Ｌｅｐ－
ｍａｎｎ［２］、Ｆａｇｅ［３］等．随着高超声速概念的提出，
国内外学者针对高超声速流动下激波／边界层的干
扰也开展了大量的研究工作．如 Ｙｏｕｎｇ［４］等在
１９６８年完成了马赫数５条件下垂直钝舵与平板层
流干扰的实验研究，通过测量平板表面压力和流
场显示技术，确定了干扰区压力变化的起始位置．
Ｈｕｎｇ［５－６］等针对激波／边界层干扰引起的气动热环
境问题，开展了马赫数５条件下的测热实验，根据
实验结果分析了干扰区对平板边界层的影响，讨
论了干扰区边界层的转捩，提出了预测干扰区大
小、长度的标准，并采用 ＭａｃＣｏｒｍａｃｋ有限体积
格式首次给出了钝舵绕流流场的详细结构．力学
所俞鸿儒［７］在ＪＦ８激波风洞中利用新型测热传感
器得到了圆柱形突起物诱导的湍流边界层干扰区
热流分布，对比了不同来流马赫数对干扰区热流
分布的影响，结果表明，干扰区最大热流出现在
距离圆柱根部０．１～０．１５Ｄ处的上游中心线处，且
高马赫数条件下对气动热影响更为明显．此后，
针对激波／边界层干扰的气动热环境预测，Ａｓｏ［８］、
Ｓｃｈｕｒｉｃｈｔ［９］、李 素 循［１０－１１］、Ｅｓｔｒｕｃｈ－ｓａｍｐｅｒ［１２］、
Ｋｕｍａｒ［１３］等利用高分辨率快速响应的测热传感
器、液晶热图技术等研究了绕流流场结构特征及
热流分布规律，结合数值模拟描述了干扰区流场
的细致结构，提出了预测干扰区最大热流位置及
其量级的工程方法等．
虽然国内外学者针对激波／边界层干扰开展了
大量的实验研究，但受限于地面实验条件等，实
验模型尺度均较小且难以全面的给出流场结构，
高超声速激波／边界层干扰问题仍然有待深入研
究．本文在中国科学院力学研究所ＪＦ１２复现高超
声速飞行条件激波风洞中，利用高精度同轴热电
偶测热传感器开展大尺度平板／圆柱形舵的气动热
实验研究，并开展相应的数值模拟，探讨激波／边
界层干扰导致的复杂流场结构及其热流分布规律．
１　实验过程
１．１　实验设备
本实验在中国科学院力学研究所ＪＦ１２氢氧爆
轰驱动激波风洞中进行．风洞结构示意图如图１
所示，主体结构全长约２６５ｍ，包括爆轰驱动段、
激波管段、喷管、试验段、真空罐和卸爆段等主体
部分．该风洞采用反向爆轰驱动技术［１４］，可复现
２５～５０ｋｍ高空、马赫数５～９的飞行条件，同时
应用一系列延长试验时间的方法［１５］，有效试验时
间超过１００ｍｓ且试验气流为纯净空气．另外，喷
管出口直径较大，为２．５ｍ，具备开展全尺度／近
全尺度模型气动力／热研究的能力，为我国重大工
程项目关键技术及高温气体动力学基础研究提供
了可靠的地面试验手段．
图１　ＪＦ１２激波风洞结构示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ＪＦ１２ｓｈｏｃｋ　ｔｕｎｎｅｌ
１．２　实验模型及同轴热电偶测热传感器
实验模型在风洞试验段内安装如图２所示
（模 型 倒 立 放 置），攻 角 为 ０°，平 板 尺 寸 为
１　０００ｍｍ（长）×５００ｍｍ（宽），圆柱形舵位于平板
中心线，距离平板前缘５００ｍｍ，舵高４５ｍｍ，圆
柱半径５０ｍｍ．测热传感器采用Ｅ型同轴热电偶，
在平板沿流向的三个不同轴线及干扰区附近共布
置９８个传感器．同轴热电偶的工作原理是基于一
维热传导理论，其典型温度曲线如图３所示，在
获取传感器表面温度后，即可由式（１）推导表面热
流［１６］
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式中：ρ，ｃ和ｋ为传感器的密度、比热和导热系
数；Ｔ和ｔ为温度及时间．
图２　试验模型安装图
Ｆｉｇ．２　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｅｓｔ　ｍｏｄｅｌ
图３　典型热电偶温度曲线
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１．３　实验状态
实验中，在激波管段布置压力传感器监测驻
室压力及运动激波速度，同时在喷管出口布置压
力传感器监测皮托压力，图４为实验测得的驻室
及皮托压力曲线，皮托压力与驻室总压的跟随性
良好，曲线较为平稳且持续时间超过１００ｍｓ，为
本实验的开展提供了较好的条件，具体风洞来流
参数见表１所示．
表１　ＪＦ１２实验状态参数
Ｔａｂ．１　Ｔｅｓｔ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ　ｉｎ　ＪＦ１２ｓｈｏｃｋ　ｔｕｎｎｅｌ
数值
马赫数Ｍａ　 ７．０４
雷诺数Ｒｅ／ｍ－１　 ６．５８×１０５
总压ｐ０／ＭＰａ　 １．７２
总温Ｔ０／Ｋ　 ２　１８２
来流速度ｕ∞／（ｍ·ｓ－１） ２　１２１
来流静压ｐ∞／Ｐａ　 ２９６
图４　皮托及驻室压力曲线
Ｆｉｇ．４　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ　ｏｆ　ｐｉｔｏｔ　ａｎｄ　ｓｔａｇｎａｔｉｏｎ
１．４　数值方法
数值模拟可提供流场细节，与实验结果互补
可更为全面地分析流场特性，因此本文也开展了
相应的数值分析．控制方程为三维ＮＳ方程，通过
有限差分方法进行离散，对流项采用 ＨＬＬＣ　Ｒｉ－
ｅｍｍａｎｎ求解器，粘性项采用中心差分格式，计算
网格数量３６０万，详细算法参见文献［１７］．计算
中，来流采用１．３节中的实验来流条件，壁面为等
温壁面，Ｔｗ＝３００Ｋ．
２　实验结果及讨论
本实验中，针对圆柱形舵干扰引起的气动热
问题，分别开展了平板有直立舵体与无舵体条件
下的热流实验．由于流态对于热流分析方法、激
波位置、分离再附点位置等均影响较大，本实验
工况下风洞来流单位雷诺数为６．５８×１０５　ｍ－１，初
步可判断为层流，尽管如此，本文首先测量无直
立舵平板表面热流，实验确定平板流线方向的流
态．
图５　平板热流分布
Ｆｉｇ．５　Ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｆｌａｔ　ｐｌａｔｅ
针对无舵体工况，平板热流通过边界层理论
进行理论推导，图５给出了实验及层流情况下的
理论结果，结果以平板前缘值归一化处理，由图
１１６（总第１７５期） 高超声速绕平板直立舵干扰气动热研究（栗继伟等）
可知，两者吻合较好，基本在传感器的测量不确
定度以内（±１０％）［１８］，实验数据较为可靠，同时
可确定沿平板流线方向的流态为层流．
针对相同的实验条件，对有舵体工况下干扰
区热流开展实验研究．图６给出了平板中心轴线
上干扰区热流分布的实验结果及ＣＦＤ计算所获得
的中心线剖面流场结构，结合数值结果分析实验
中所获得的热流规律．在有舵体条件下，舵体激
波后压力升高并通过边界层向前传，使得边界层
增厚，流线凸起，形成较大的逆压梯度，导致了边
界层的分离与再附．同时，分离激波与舵体脱体
弓形激波相互作用，形成“λ”波系结构．实验结果
中，热流存在双峰结构，主要源于复杂流场的多
涡结构，而最大热流出现在紧靠舵体的再附点，
双峰中间的低热流值对应于流场的二次分离位置．
热流分布规律和ＣＦＤ流场结构基本吻合，均表明
激波／边界层干扰所导致的复杂边界层分离与再附
是影响干扰区热流分布的主要因素．
图６　实验热流值及流场结构
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在有舵条件下，由于激波／边界层、激波／激
波相互作用在平板表面形成干扰区，实验结果表
明，干扰区从舵根部沿平板中心轴线向前其长度
达到约８倍的舵半径，干扰区热流分布与无舵条
件下有明显区别．图７给出了本实验中有舵和无
舵条件下平板中心轴线的热流值分布．热流最大
值出现在舵根部０．２Ｄ（Ｄ＝５０ｍｍ）处上游位置而
非舵根部，略大于文献中的０．１～０．１５Ｄ的结果，
考虑到尺度效应的影响（本文实验模型１ｍ，是目
前已发表文献中最大的实验模型）以及测点密集度
的影响（５ｍｍ／测点），有待开展进一步的试验及
深入分析．另外，干扰区最大热流与无舵情况下
相比高出约１９倍，可见干扰结构会导致热流的明
显增长．
图７　中心轴线热流值对比
Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｃｅｎｔｅｒ　ｌｉｎｅ
相比于热流点测量实验结果，数值模拟可提
供更为详细的流场结构．图８给出了本实验工况
下，圆柱形舵／平板边界层干扰流场温度云图，舵
前缘上游存在明显的前缘激波，由于边界层存在
亚声速区，激波无法紧贴壁面．在后掠角为０°时，
圆柱舵垂直于平板，舵前的脱体正激波与前缘激
波相交形成“λ”波系结构，在舵前分离区内主再附
线附近的平板上形成高压及高热流区．随着分离
涡绕过舵向下游方向发展时，再附线附近峰值压
力与热流值逐渐减小．热流的峰值与低值与附着
线和分离线分布相似且沿旋线向后，舵体激波与
前缘激波、激波与边界层干扰形成的干扰区形成
三维的马蹄涡形状并向后发展，使得干扰区域进
一步扩大，舵侧面同样因干扰而出现高压和高热
流区．当然，具体的流场结构都是和舵高度及后
掠角密切相关的．
图８　三维流场结构
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干扰区的热流，并结合数值模拟给出了干扰区热
流的分布规律及结构，主要结论如下：
１）平板无舵体干扰条件下热流分布与求解层
流边界层方程的理论结果吻合较好，本实验工况
下为层流．
２）有舵体干扰条件下，激波与边界层干扰导
致的边界层分离和再附是影响热流分布的主要因
素，热流分布出现双峰结构，在靠近舵体的再附
点出现峰值，低热流点则出现在流动的分离区．
３）与无舵体干扰平板热流分布相比，有舵体
干扰区热流最大值高约１９倍，最大值出现在距离
舵根部０．２倍舵直径的位置．
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